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摘 � � � 要: 以核心机与低压系统的部件及整机气动热力匹配关系为理论依据, 在全面考虑低压压缩系统

与核心机压气机的匹配约束关系、核心机涡轮工作状态相应变化以及派生发动机内外涵整机匹配的多因素

下,建立了核心机派生涡扇发动机部件及整机气动热力循环匹配算法模型. 应用该模型, 进行了核心机派生

涡扇发动机循环参数及性能趋势分析, 计算结果表明高低压和整机匹配约束直接影响核心机派生涡扇发动

机循环参数和整机性能,为核心机派生系列化涡扇发动机工程实践应用中所涉及的部件/整机参数匹配及性

能预估提供分析和设计参考.
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Abstract: T he gas turbine cor e�engine derivat ive m odel fo r turbofan ser ializat ion,

w hich fo cused on therm o�cycle approach, w as established based on components and eng ine

matching betw een core�engine and low�pr essure system. The m odel took into account high�
low sy stem interact ion, core turbine operation and inner�outer duct compatibility compre�
hensively, and then it w as ut ilized to analyze derived turbofans�cycle and per for mance. The

results show that the coupled low�high system s�const raints inf luence turbofan�s performance

and cycle parameters, prov iding engineering reference and design cr iteria for core�derived

turbofan�s matching and sim ulat ion.
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� � 在一个成熟的核心机上匹配相应的低压系

统,可以派生出不同类型、推力或功率级别的航空

发动机系列;这种派生系列化发展方法能使同一

核心机派生的发动机系列应用到军民用多领域

中,有效解决飞机研制中的动力�瓶颈 问题[ 1] .同

时,核心机派生发展能够有效缩短发动机的研制

周期, 降低成本和风险, 并促进航空发动机新材

料、新工艺等关键技术的发展和进步[ 2�4] . 基于我

国核心机技术和型号储备已有一定的基础,核心

机派生发展技术方法的研究已经成为一项亟待深

入展开的课题.本文以核心机与低压系统的部件

及整机匹配关系为理论依据, 在全面考虑低压系

统与核心机工作点可调下的匹配约束关系、核心

机涡轮工作状态相应变化以及派生涡扇发动机内
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外涵整机匹配的多重因素下, 建立了核心机派生

涡扇发动机部件/整机气动热力循环匹配算法模

型,并以实际典型案例进行了模型校核.应用该算

法模型,本文进行了核心机派生涡扇发动机循环

参数及性能趋势分析,为核心机派生不同用途、推

力级别涡扇发动机工程实践中所涉及的部件及整

机参数匹配及整机性能预估提供重要的分析和设

计参考.

1 � 核心机派生涡扇发动机匹配约束

� � 在一定技术水平下基于成熟的核心机进行涡
扇发动机系列化派生发展一般不对核心机进行较

大的改动,在此基础上进行部件/整机匹配派生首

先需要考虑以下约束: ! 低压系统内涵道与核心

机流量平衡; ∀ 核心机压气机的增压比、效率和折
合流量在工作点确定之后是固定的; # 派生发动

机涡轮前温度受到核心机流通能力的限制; ∃核

心机作为燃气发生器, 核心机涡轮出口的燃气在

低压涡轮中膨胀做功驱动低压压缩系统工作, 并

要求内外涵总压平衡 [ 5] (混排涡扇发动机)或出口

速度匹配(分排涡扇发动机)
[ 6]

. 国内外相关的文

献在不同程序上都对以上核心机派生时的高低压

部件及整机匹配关系有不同程度的论述 [ 7�10] .

本文在以上约束的基础上, 将核心机涡轮工

作匹配点随高压压气机工作点移动时的相应变化

这一约束关系也考虑进匹配模型中. 因为在实际

工程中, 需要综合整机性能、核心机喘振裕度、结

构强度和热强度等各方面的平衡折衷来确定核心

机工作点,如图 1所示,高压压气机工作点可以在

图 1� 核心机压气机工作点选择方式

F ig. 1� Choice of co re�engine% s w orking point

in co re compressor map

原工作线上不同的折合转速中选择(点 1) , 也可

以在调整喘振裕度之后的核心机工作线上进行工

作点选择(点 2) .

随着如图 1所示的核心机压气机工作点的移

动,高压涡轮匹配工作点的膨胀比和效率参数存

在着随之改变的可能性,这主要受到涡轮特性及

以下约束关系式的影响

�ch = const
T t4

T t23
& W acor. 23 (1)

cpgT t4 1- 1
�
(�

g
- 1) /�

g
th

 th= cpT t23
�
( �- 1) / �
ch - 1
 ch

( 2)

� � 式( 1)表示核心机涡轮导向器超临界工作流

通能力不变以及涡轮与压气机流量平衡的约束,

式( 2)表示核心机压气机与涡轮匹配工作功平衡

的约束.其中, const表示由核心机几何决定的常

数.由式( 1)可知, 当核心机压气机工作点位置确

定了核心机增压比 �ch、换算流量 W acor. 23 和效率

 ch之后, 核心机增温比 T t4 / T t23就能确定,将其代

入式( 2) , 可得

f (�ch ,  th) = g( �ch , W acor . 23) (3)

即核心机涡轮工作点膨胀比 �th和效率  th的受到

核心机工作点变化的影响,而且在核心机涡轮特

性上, �th 与  th 也是相互制约的.因此, 核心机工

作点的移动会可能会引起涡轮工作状态的相应

变化.

以某型号小涵道比涡扇发动机核心机派生发

展大涵道比涡扇发动机研究项目方案中的实际压

气机为例(如图 1 所示) ,将核心机匹配工作点由

原核心机设计点挪至在点 1 或点 2 的位置(点 1

改折合转速,点 2 改辅助线) , 所引起的涡轮工作

状态相对应的变化如图 2所示.

如图 2所示, 当匹配工作点选择在原核心机

工作线上,但换算转速由原来的 99. 1%降至 96%

时(图 1 中的点 1) , 核心机涡轮工作状态的变化

并不明显 (图 2中的点 1) , 可以认为涡轮膨胀比

和效率基本不变,其特性图上 �th 与  th 的相互制

约并不对派生涡扇发动机总体方案产生大的影

响.然而, 当核心机压气机工作点选择在原换算转

速线上,而此时辅助线位置由原设计点的 0. 42移

动至 0. 36时(图 1中的点 2) , 涡轮工作匹配工作

状态点(图 2中的点 2)的变化及 �th 与  th 的相互

制约因素会对派生涡扇发动机总体方案产生了不

可忽略的影响,如表 1所示.
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图 2� 与压气机工作点对应的涡轮匹配点

F ig . 2� T urbine% s wo rk points cor responding t o

the compresso r

表 1 � 涡轮工作状态变化对派生方案的影响

Table 1 � Influence of turbine% s working status on

derived turbofans% performance

涡扇发动机派生方案选择

总增

压比

风扇增

压比

涡轮前

温度/ K

核心机

增压比

换算流量/

( kg / s)

20. 7 1. 6 1 293 6. 54 11. 2

派生方案匹配结果

不考虑涡

轮工作点

变化的匹

配方案

�th  th Rpb

推力/

daN

耗油率/

( L / h)

3. 19 0. 870 4. 4 743 0. 660

考虑涡轮

变化匹配

方案

3. 31 0. 847 4. 3 729 0. 673

偏差/ % 3. 6 - 2. 7 - 2. 3 - 1. 9 1. 9

注:国际标准大气, H = 12 km, Ma= 0. 75, 核心机换算转

速固定.

由表 1可见,在考虑核心机涡轮匹配工作状

态点变化下 �th 与  th 的相互制约时,其派生涡扇

发动机的总体性能比不考虑这一因素时的要低,

推力减小 1. 9%, 耗油率增加 1. 9%, 其原因是在

涡轮工作状态点变化下, �th 与  th 的相互影响使

�th 增加 3. 6% ,  th 减小 2. 7% ,造成核心机出口

燃气做功能力下降, 进而使涵道比在相同低压系

统设计参数下减小, 推力下降,耗油率增加;这说

明涡轮工作点随核心机匹配点的变化及涡轮特性

中膨胀比与效率的相互制约影响了派生发动机部

件/整机匹配和总体性能.

2 � 涡扇发动机循环匹配模型
及其校核 � �

� � 基于核心机派生涡扇发动机的部件/整机热

力循环匹配约束条件, 需要综合考虑核心机工作

点约束、低压系统与核心机压气机共同工作、高压

涡轮流通能力限制及内外涵匹配, 同时,核心机压

气机工作点选择位置的移动对高压涡轮匹配工作

状态点的变化、膨胀比与效率在涡轮特性上相互

制约的因素也不可忽略. 基于此,本文建立了核心

机派生涡扇发动机匹配及性能算法, 其流程图如

图 3所示.

图 3 � 核心机派生涡扇发动机匹配算法流程

F ig . 3 � Scheme of cor e�der ived turbofan% s

matching model

在该计算流程中,内涵高低压的流量平衡确

定物理流量.在核心机流通能力限制、高压压气机

与高压涡轮功平衡约束以及内外涵匹配条件下,

计算流程需要进行三个不同方面的循环迭代, 直

到每个约束条件都得到满足. 该模型是基于部件

特性的变比热航空发动机部件气动热力计算模块

为底层基类,构建了面向对象的核心机派生涡扇
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发动机部件/整机气动热力匹配与性能计算模型

软件.

应用作者所开发的核心机派生涡扇发动机匹

配及性能计算软件, 本文对某型中小涵道比涡扇

发动机的核心机派生发展大涵道比涡扇发动机方

案进行了案例校核. 原型发动机为双轴混排双级

风扇小涵道比涡扇发动机,在其核心机基础上派

生发展的方案为单级大涵道比风扇带增压级的双

轴分排涡扇发动机.

原型机设计方的匹配结果与本文派生模型软

件匹配计算的结果对比如表 2 所示. 由该表中的

数据结果对比可见, 本文所选择的核心机匹配点

与原型机设计方所提出的方案基本一致,同时低

压系统设计参数也与原型机设计方方案相同, 在

这一前提下,原型机设计方的匹配方案与本文派

生模型软件匹配计算的结果相比, 核心机涡轮匹

配点的膨胀比和效率最大偏差不超过 1. 35% ;设

计点匹配下来的循环参数和总体性能误差不超过

0. 6%, 非设计点性能校核最大误差也仅为

3� 14%;同时,本文在第 3节� 派生涡扇发动机循

环趋势分析 中以国际上核心机派生最为成功的

CFM 56发动机系列为参考, 对核心机派生涡扇发

动机高低压匹配、循环参数选择及派生方案总体

性能所进行的趋势分析也与相关文献[ 11]数据基

本相符合;这说明本文建立的核心机派生涡扇发

动机部件/整机气动热力循环匹配模型计算准确

度高,具有使用可信度;派生方案非设计点的性能

预估中也具有工程实际应用中必要的精确度.

表 2� 核心机派生涡扇发动机匹配模型校核

Table 2 � Validation of the core�derived turbofan derivative matching model

校核参数
设计点: H = 12 km, Ma= 0. 75 非设计点: H = 0km, Ma= 0

原型机设计方 本文 误差/ % 原型机设计方 本文 误差/ %

高压匹配点换算转速/ ( r/ m in) 16 075 16080 0. 03 15995 15 880 - 0. 72

整机物理流量/ ( kg/ s) 46. 5 46. 3 - 0. 43 126. 3 127. 8 1. 19

涡轮前温度/ K 1372 1373 0. 07 1 628 1 609 - 1. 17

涵道比 4. 36 4. 36 0 4. 87 5. 00 2. 67

总增压比 20. 74 20. 75 0. 05 15. 58 15. 41 - 1. 09

风扇增压比 1. 70 1. 71 0. 59 1. 52 1. 50 - 1. 32

推力/ N 8 635. 7 8 670. 1 0. 40 39 264. 5 40496. 7 3. 14

耗油率/ ( L / h) 0. 635 0. 637 0. 32 0. 429 0. 418 - 2. 61

3 � 派生涡扇发动机循环趋势分析

3. 1 � 匹配点固定时的高低压匹配循环分析

� � 由高低压部件及整机匹配关系可知,涡扇发

动机派生方案循环参数选择和整机性能受到核心

机工作点位置及低压系统参数的共同影响,本文

应用所开发的核心机派生涡扇发动机匹配及性能

计算软件, 以国际上核心机派生最为成功的

CFM56发动机系列的核心机设计参数为参考,对

核心机派生涡扇发动机高低压匹配、循环参数选

择及派生方案总体性能趋势进行分析.

首先,考虑在固定核心机工作点情况下, 核心

机涡轮前温度和物理转速这两个与核心机强度可

靠性最紧密相关的两个量与低压系统参数之间的

关系.如图 4 所示,核心机压气机工作点固定时,

其涡轮前温度和物理转速会随低压系统增压比

图 4� 核心机工作点固定下低压增压比对循环

参数的影响

F ig. 4� Influence o f R lpc on cycle parameters w hen

co re�engine% s w ork po int specified
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R lpc 的上升而增加,与涵道比 Rbp ( bypass rat ion)

没有关系,核心机内涵道物理流量随低压系统参

数变化的趋势也与图 4中的曲线相同. 固定核心

机高压匹配点下的派生涡扇发动机总体性能趋势

如图 5所示.

图 5� 核心机工作点固定下派生性能趋势

F ig. 5� Deriv ed turbofan% s perfo rmance t rend w hen

co re�eng ine% s w ork po int specified

对于派生涡扇发动机(带增压级)而言,如图

5所示, 当核心机压气机工作点固定时, 推力随低

压系统增压比的增加而增加; 在相同的的低压系

统增压比下,耗油率一般会随涵道比的增加而降

低,但低压系统增压比过小时,所派生的大涵道比

( R bp = 8)的发动机受到总增压比过低的制约,其

耗油率与较小涵道比( R bp = 5)的涡扇发动机相

比并不占优势, 这是因为涵道比较大,而总增压比

较小时,在内外涵总压或速度匹配约束下的风扇

外涵的增压比就会很小,使外涵排气速度和推力

过低.因此,对于一定增压比设计水平的核心机,

在其固定的匹配工作点上,所派生的大涵道比涡

扇发动机的耗油率优势需要通过匹配较高增压比

的增压级来实现,如图 6所示.

由图 6可见,核心机派生大涵道比的涡扇发

动机在总增压比越高时, 低压系统增压比 R lpc要

求更多地分配到增压级中去, 而增压级由于受到

转速和通道尺寸及质量的限制, 实现更高的增压

比要付出相当的代价,这并不可取,更好的方法是

提高核心机匹配工作点,或提高核心机的增压比

设计水平.国外新的大涵道比( Rbp = 10)涡扇发

动机,如 GE90系列,其核心机增压比水平比就设

计得要比 CFM56系列高.此外, 由图 6也可以看

见,对于核心机派生较小涵道比涡扇发动机来说,

增压级负荷可以大大减轻,而核心机派生军用小

涵道比涡扇发动机的低压压缩系统就只有风扇

部件.

图 6 � 派生涡扇发动机低压系统增压比分配

F ig . 6 � Distribution of R lpc for t he derived turbo fans

3. 2 � 匹配点移动时的高低压匹配分析

� � 在前面一节中, 介绍了核心机匹配工作点固

定下的派生涡扇发动机循环分析, 然而在实际的

工程应用中,核心机派生往往需要综合考虑派生

涡扇发动机总体性能、核心机喘振裕度、结构强度

和热强度等各方面的因素,进行平衡折衷,来调整

高压工作点,与相应的低压系统相匹配,选择最优

的派生涡扇发动机方案. 基于此,本节分析核心机

工作点可调下的派生涡扇发动机高低压匹配约束

和总体性能.

首先,基于本文图 1中点 1的核心机工作点

选择方案,保证派生发动机核心机的工作点维持

在核心机原工作线上, 但在不同的高压压气机折

合转速下匹配不同的增压比的低压压缩系统(为

分析方便,选择相同的涵道比) . 对于这一核心机

匹配点选择方式,由第 1节�核心机派生涡扇发动

机匹配约束 的分析可知,所匹配下来的高压涡轮

工作点膨胀比和效率能基本保持不变. 在以上条

件下所派生的涡扇发动机推力、流量及核心机涡

轮前温度的变化趋势如图 7 中的实线网状图

所示.

由图 7可见, 在一定的核心机工作折合转速

N cor下,低压系统增压比 R lpc越高, 则推力、物理流

量、和涡轮前温度越高,且核心机匹配工作折合转

速越高,这一趋势越为明显;不同折合转速和总增

压比下所派生的发动机最大推力点出现在核心机

工作线上折合转速最高、总增压比最高的点上.

然而,派生涡扇发动机整机物理流量与推力
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图 7 � 核心机匹配点移动下的派生涡扇循环分析

Fig . 7 � Turbofan% s cycle and performance tr end when

co re�engine% s w ork po int var ying

变化的趋势却并不完全相同, 推力的最大(最小)

值与流量的最大(最小)值并不重合. 在相同的派

生涡扇发动机总增压比和涵道比下, 所匹配的低

压压缩系统增压比越高,低压系统出口的气流温

度压力和压力均增加,为了满足图 7 中总增压比

Rop ( o ver al l pr essure rat io )恒定的约束线, 高压

压气机压比要求减小, 这就对应核心机压气机共

同工作线上折合转速较低的匹配点, 所派生的结

果虽然使核心机和整机的物理流量均增加,但涡

轮前温度下降, 低压涡轮出口气流压力下降和排

气速度降低,推力因此而减小,这对综合考虑性能

与尺寸下的发动机派生方案选择具有参考

意义[ 12] .

此外,当通过对核心机出口,即低压涡轮导向

器面积的调整, 来调节核心机共同工作线时(假定

核心机涡轮效率不随其工作点移动而变化) , 其高

低压匹配和总体性能趋势相应发生变化; 如图 7

中的虚线网状图所示, 当核心机出口面积调小使

核心机工作线往高压压气机喘振边界稍移动时,

相同核心机折合转速和低压系统增压比匹配下的

核心机压气机喘振裕度减小, 涡轮前温度升高,虽

然整机物理流量减小,但推力仍能增加.核心机出

口面积调大使核心机工作线移动的涡扇发动机匹

配派生趋势与此相反.

4 � 结 � 论

� � 本文以核心机与低压系统的部件及整机气动
热力匹配关系为理论依据,在全面考虑低压压缩

系统与核心机压气机的气动匹配约束关系、核心

机涡轮工作状态相应变化以及派生涡扇发动机内

外涵整机匹配的多重因素下, 建立了核心机派生

涡扇发动机部件及整机气动热力循环匹配算法模

型软件,并以核心机派生涡扇发动机典型案例进

行了模型校核,表明了该模型软件计算结果能正

确反映涡扇发动机派生整机/部件匹配特点和整

机性能.

应用该算法模型,本文进行了核心机派生涡

扇发动机循环匹配及性能趋势分析, 包括对核心

机工作点固定情况下的派生涡扇发动机高低压参

数匹配和总体性能趋势的研究, 以及对核心机匹

配工作点可调下的派生涡扇发动机高低压匹配和

性能趋势的分析. 计算结果表明高低压和整机匹

配约束直接影响核心机派生涡扇发动机循环参数

和整机性能.以上研究为核心机派生不同结构形

式、不同涵道比涡扇发动机工程实践应用中所涉

及的部件/整机参数匹配及性能预估提供重要的

分析和设计参考.在此基础上,综合考虑核心机派

生涡扇发动机尺寸质量及强度约束, 针对飞机飞

行任务需求进行派生发动机的总体方案优化设计

是需要进一步深入展开的研究内容.
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